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Представлена математическая модель внутрикамерных процессов в ракетных двигателях малой тяги 
(РДМТ) на двухфазных компонентах топлива; приводятся результаты расчетов камеры сгорания РДМТ на ком-
понентах газообразный кислород / этанол.  

 
Ракетный двигатель малой тяги, камера сгорания, численное моделирование. 

 
Важнейшей составляющей удельного 

импульса тяги ракетного двигателя является 
коэффициент расходного комплекса, пока-
зывающий полноту преобразования компо-
нентов топлива в продукты сгорания, что 
обеспечивается системой подачи компонен-
тов топлива, формирующей течение, пере-
мешивание и взаимодействие компонентов 
топлива в камере сгорания. Достижение вы-
сокой полноты сгорания в ракетных двига-
телях малой тяги (РДМТ) осложняется ха-
рактерным для таких двигателей 
ограниченным числом смесительных эле-
ментов (в пределе – одним) и необходимо-
стью обеспечения допустимого температур-
ного режима элементов конструкции за счет 
внутреннего охлаждения. 

Появление большого числа схем орга-
низации рабочего процесса в РДМТ связано 
в основном с отсутствием в настоящее время 
надежных методов расчета процессов смесе-
образования и преобразования топлива в ка-
мерах сгорания. По этой причине при созда-
нии новых РДМТ требуется проведение 
дорогостоящей экспериментальной отработ-
ки, число натурных экземпляров при кото-
рой может составлять несколько десятков. В 
то же время в современных условиях жест-
кой конкуренции на мировом рынке косми-
ческих услуг наряду с повышенными требо-
ваниями к техническим параметрам, 
предъявляются особые требования к мини-
мизации сроков и затрат на создание ракет-
но-космической техники. 

Поэтому необходимо создание методов 
и методик, позволяющих еще на ранних ста-
диях проектирования находить конструктор-

ские решения, обеспечивающие получение с 
достаточной степенью достоверности тре-
буемые характеристики двигателей при по-
мощи расчетно-теоретических исследова-
ний, что должно позволить исключить либо 
частично сократить длительный и дорого-
стоящий этап сравнительных испытаний.  

Современное развитие вычислительной 
гидрогазодинамики позволяет успешно при-
менять численное моделирование при отра-
ботке камер жидкостных ракетных двигате-
лей, газотурбинных двигателей, газовых 
горелок и других энергетических установок. 
Примером успешного применения числен-
ного моделирования при отработке камер 
РДМТ на газообразных компонентах топли-
ва являются работы [1,2].  

Преимуществом численного модели-
рования по сравнению с соответствующим 
экспериментальным исследованием является 
то, что численное решение задачи дает под-
робную и полную информацию. С его по-
мощью можно найти значения всех имею-
щихся переменных во всей области решения. 
Кроме того, визуальное представление про-
исходящих в камере процессов позволяет 
оперативно выявлять недостатки и разраба-
тывать пути их устранения при дальнейшем 
проектировании.  

В продолжение работ, результаты ко-
торых приведены, например в [2], разраба-
тываются математические модели и методи-
ки моделирования применительно для РДМТ 
на двухфазных компонентах, например 

этанол  Огаз
2 + , нафтил  О газ

2 + . Данные топ-
ливные композиции являются экологически 
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безопасными и рассматриваются как пер-
спективные для РДМТ. Газификация кисло-
рода перед подачей в РДМТ необходима для 
обеспечения высоких динамических харак-
теристик.  

При разработке математической моде-
ли процессов в камере РДМТ на газожидко-
стных компонентах топлива приняты сле-
дующие основные допущения: 

1. Рабочее тело представляет собой 
сплошную неоднородную многокомпонент-
ную газовую среду, содержащую капли рас-
пыленного жидкого горючего. 

2. Горение осуществляется в газовой 
фазе. 

3. Температура испаряющейся капли 
одинакова во всем объёме капли. 

4. Газовая среда включает в себя три 
вещества: «горючее» (в газовой фазе), 
«окислитель», «продукты сгорания». Все 
химические реакции сведены к одной необ-
ратимой брутто-реакции, описывающей сте-
хиометрическое взаимодействие веществ 
«окислитель» и «горючее» с появлением ве-
щества «продукты сгорания». 

5. Газовая смесь находится в локаль-
ном термодинамическом равновесии.  

Комментируя данные допущения, 
можно отметить, что модель горения капель 
жидкого горючего в газообразной окисли-
тельной среде, в которой выделяются стадии 
прогрева капель при допущении их объем-
ной изотермичности, испарения и горения 
паров, широко применяются для подобных 
задач и дают удовлетворительные результа-
ты [3]. Модель брутто-реакции является 
удобной, т.к. для сложной химической реак-
ции теоретическая оценка суммарной скоро-
сти процесса затруднена вследствие недос-
татка точных значений кинетического 
механизма и констант скорости отдельных 
реакций. Для учета влияния на процессы ре-
акций диссоциации и рекомбинации принята 
модель локального термодинамического 
равновесия рабочего тела, которая позволяет 
представлять состав как функцию состояния. 
В этом случае не имеет значения последова-
тельность химических реакций при переходе 
к равновесию. Особенностью предложенной 
модели является то, что влияние на процес-
сы реакций диссоциации и рекомбинации 
учтены через замыкающие зависимости от 

температуры и давления молекулярной мас-
сы продуктов полного сгорания, горючего, 
окислителя, а также их «химически равно-
весных» теплоёмкостей. Для этого предва-
рительно осуществляется серия термодина-
мических расчётов равновесного состава 
веществ «горючее», «окислитель», «продук-
ты полного сгорания» при различных давле-
ниях и температурах. 

Применяя для описания процессов в 
камере сгорания РДМТ на двухфазных ком-
понентах топлива дискретно-траекторный 
метод Эйлера-Лагранжа [5], используя  и ос-
новываясь на существующий задел в облас-
ти моделирования процессов в камерах сго-
рания тепловых машин [3-6], получим 
систему уравнений сохранения, соответст-
вующую принятым допущениям: 
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В данных уравнениях v – вектор скоро-
сти газовой смеси, ρ – плотность газовой 
смеси, р – давление, rα – доля объема, зани-
маемая газовой фазой, gj – массовая доля j-го 
вещества в газовой смеси (j ≡ г, о, пс, где 
индекс г означает испарившееся горючее, о 
– окислитель, пс – продукты сгорания); П – 
тензор напряжений поверхностных сил [3], 

i
испm&  - мгновенный массовый секундный 

расход паров от i-й капли, i
жm  – масса i-й 

капли, E = cvT  – внутренняя энергия газовой 
фазы, T – температура газовой смеси, cv  – 
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изохорная теплоемкость газовой смеси, Ω, 
Ψv, ΨE – источники соответственно массы, 
импульса, энергии, обусловленные взаимо-
действием газовой фазы с каплями распы-
ленного топлива. Qi  – количество теплоты, 
передаваемое к капле от газовой фазы в еди-
ницу времени: 

Rmci QQQQ ++= ,                         (9) 
где составляющие Qc и QR обусловлены со-
ответственно конвективным и лучистым пе-
реносом; составляющая Qm обусловлена 
уносом тепла от капли за счет фазового пе-
рехода 

∑
=

⋅−=
N

1i

i
испM rmQ ,                         (10) 

где r – скрытая теплота фазового перехода 
горючего. 

Диффузионный поток составляющей 
газовой смеси определяется как 

jjj gD ∇−= ρJ ,                       (11) 
где Dj – эффективный коэффициент диффу-
зии, j ≡ г, о, пс. 

Вектор результирующей силы, дейст-
вующей на i-ю каплю, определяется как   

pVMMD PPPPP +++=i
ж ,              (12) 

где РD – сила аэродинамического сопротив-
ления, РM – сила Магнуса, РVM – виртуаль-
ная массовая сила, обусловленная увеличе-
нием массы газовой фазы при ускорении 
капли; Рр – сила вследствие градиента дав-
ления. Значения РD, РM, РVM, Рр определяют-
ся по зависимостям, приведенным в [6]. 

Источники в уравнениях (1), (3), (4) 
определяются следующим образом: 
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где п
гh  – энтальпия горючего в газовой фазе, 

Ni – число капель группы i в единице объе-
ма. 

Источники в уравнениях типа (2): 
Ων +−= гггг RМS ;                         (16) 

гооо RМS ν−= ;                                 (17) 

гпспспс RМS ν= ,                                (18) 

где Мг, Мо, Мпс - соответственно молекуляр-
ные массы испарившегося горючего, окисли-
теля, продуктов сгорания;  νг,  νо, νпс – сте-
хиометрические коэффициенты 
соответственно горючего, окислителя и про-
дуктов сгорания в уравнении брутто-реакции, 
Rг – скорость горения, определяемая как 
меньшее значение из скорости перемешива-
ния за счет турбулентных пульсаций (модель 
«диссипирующего вихря») и скорости хими-
ческой реакции [6]: 
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В последнем выражении Yг ,Yо ,Yпс – 
соответственно мольные концентрации го-
рючего, окислителя и продуктов сгорания, 

гϑ , оϑ  – эмпирические константы, К – пре-
дэкспоненциальный множитель в законе Ар-
рениуса, k – кинетическая энергия турбу-
лентных пульсаций, ε - скорость диссипации 
турбулентной энергии. Для случая горения 
этанола в кислородной среде [7] 
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Приведенная система дополняется 
уравнениями, соответствующими принятой 
модели турбулентности.  

Учет вторичного дробления капель 
осуществляется согласно [6]. 

Расчетная область ограничивается 
внутренним объемом камеры и небольшим 
участком расширяющейся части сопла. В 
качестве граничных условий для газовой фа-
зы на входных границах задаются значения 
массовых расходов, температур и интенсив-
ности турбулентной пульсации, на выходной 
границе – значение давления. В граничном 
условии «стенка» задается универсальный 
логарифмический профиль скоростей в при-
граничной ячейке. Для дискретной фазы на 
входной границе задаются суммарный рас-



Авиационная и ракетно-космическая техника 
 

 123

ход капель, температура, функция распреде-
ления капель по размерам. 

При помощи пакета ANSYS CFX на 
кластере Infinity Южно-Уральского государ-
ственного университета по представленной 
математической модели проведены расчеты 
процессов в камере действующего двигателя 
тягой 200Н, работающего на композициях 

этанол  Огаз
2 +  и нафтил  О газ

2 + . Расчеты про-
водились для композиции  этанол  Огаз

2 + . 
Принципиальная схема камеры двига-

теля приведена на рис. 1. 

 
Рис.1. Принципиальная схема камеры 

Газообразный окислитель подается в 
камеру сгорания через радиальные струйные 
форсунки А и В и через 2 пояса завесы. Пер-
вый пояс завесы образуют радиальные от-
верстия В, направленные на огневое днище 
головки. Второй пояс завесы образуется тан-
генциальными отверстиями Г, расположен-
ными на входе в дозвуковую часть сопла. 
Горючее через форсунки Д впрыскивается в 
струйные форсунки Б. 

В расчетной модели форсунки Д отсут-
ствуют, а на входе в форсунки А задается 
расход газообразного окислителя, содержа-
щего капли горючего. Распределение капель 
по размерам задано функцией Розина-
Раммлера.  

На рис. 2–4 представлены результаты 
расчета. 

Как видно из рис 2, в пристеночной 
области реализуется низкая температура. 
Это обусловлено тем, что кислород, увле-
каемый обратными токами, создаваемыми 
ядром потока, движется в сторону огневого 
днища возле стенки, обеспечивая тем самым 
внутреннее охлаждение. Вблизи огневого 
днища этот кислород захватывается ядром, 
где участвует в горении. Линии тока, пред-
ставленные на рис. 3, наглядно демонстри-
руют данный процесс.  

 
Рис. 2. Поле температур в камере 

 

 
Рис. 3.  Линии тока, выходящие из отверстий Г  

(см. рис. 1) 
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На рис. 4 показаны траектории движе-
ния капель горючего. 

 
Рис. 4. Траектории капель жидкого горючего  

 
Судя по визуализации рабочего про-

цесса, полученной в результате численного 
моделирования, можно заключить, что ре-
зультаты расчета качественно совпадают с 
экспериментальными данными.  

Результаты расчетов позволяют опре-
делить коэффициент расходного комплекса, 
который вычисляется как 

β
ϕβ ′

=
G

Fp крк [8]                            (20) 

либо 

вх
г

вых
г

G
G1 −=βϕ  [1],                    (21) 

где Fкр – площадь критического сечения со-
пла, G – суммарный массовый расход ком-
понентов топлива, β ′  – теоретическое зна-
чение расходного комплекса для 
конкретного топлива (окислитель, горючее, 
соотношение компонентов топлива), вх

гG  – 
массовый расход горючего на входе в каме-
ру, вых

гG  – массовый расход несгоревшего 
горючего на выходе из камеры, рк – давле-
ние в камере сгорания, определяемое по ре-
зультатам расчета. 

Значения βϕ , вычисленные по фор-
мулам (20) и (21) для различных расчетных 
моделей (различные расчетные сетки, моде-

ли турбулентности), составляют 
87,0...83,0=βϕ , что удовлетворительно со-

гласуется с экспериментальными данными.  
Таким образом, результаты выпол-

ненной работы убедительно показывают 
возможность создания эффективной методи-
ки проектирования РДМТ на двухфазных 
компонентах на основе численного модели-
рования внутрикамерных процессов. 

В продолжение работ исследуется 
влияние на результаты моделирования сле-
дующих факторов:  

- размерности расчетной сетки; 
- используемой модели турбулентно-
сти; 
- используемой модели вторичного 
дробления капель;  
- закона распределения капель по раз-
мерам в граничных условиях. 
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The mathematical model of processes in combustion chambers of low trust rocket engines with diphasic fuel 
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